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論文内容要旨
SpaceplaneshavebeenstudiedasapartoffUturespacetransportationsystems.Thepropulsionsystemfbrthe
 spaceplane蛤des辻abletobebased・m㎜ノscr鋼etengines,inordert・minimizelaunch血gc・stsandt・max㎞ize
 fle⊃dbili取andsaf6触hlthesystem.Thera珂etenghles,however,camot(ielivertheef驚ctivet㎞st丘omthetakeoff
 totheIowsupersonicflightcon〔i量tions、Theothertypeenginesarenecessarytoacceleratethebodiestothespee(1
 rangewherethera珂etengi皿escanoperate.Rocket-Based-Combhle(i-Cycle(RBCC)eng㎞eshavebeenproposedas
 thepropulsionsystemofthespaceplanesfbraccelerationfヒomthestaticconditiontotheorbitThetypeofthe
 RBCCenginestudiedhereoperatesinthe句ector→etmode丘omthestaticconditiontoaroundMach3,thenswitches
 totheram/scra両etmode,andfinallytotherocketmode.
 hthe句ect・r→et・perad・n,ar・cketeng血e,installed血side血eRBCCeng血e,且mcti・nsasan句ect・rt・血duce
 a㎡10wthroughan姐etThepressureofthebreathedah・ispumpedupbythemomentumtransfもrredf}omthe
 姐gh-velocityexhaustf}omtherocket血am㎞gtube・Thecompressedmixedgasreactswithhydrogen面ectedina
 seconda剛combustorattacheddownstreamofthemix血gtube.Thecombustiongasisaccelerate(itosupersonicspeed
 t㎞・oughano既1etodelivert㎞st・Thisprocessofthe句ector→etresults血alargertotalmassflowratean(iahigher
 speci行cimpulsethanthosehlpmerocketoperation.
 Forlargeth皿staugmentation,inthe句ectorjetmode,highcombustionpress皿einthesecondarycombustor
 sh・uldbeacbeved舳enthec・mpressi・npe血mance・fthem曲9加beiscriticalissuet・rea1セeac・mpact,
 powe㎡UIeng血e.Thecompressionperfbmancecanbeevaluate(Iintwoindexes.Oneispressurerecoveryratio,
 whichisara盛obetweenthetotalpressureofthemb【edgasattheexitofthemb血lgtubeandofthe血coming
 sec・ndalya壮atthe㎞et・fmi】血gmbe、Thepress肛erec・ve・yrati・isan㎞P・丘凹t飽ct・rfbrthrustgeneratedby
 afterbumhlg・Theotheristhelengthofshock-trainregion(L、t),wherethepressure血creasea㎞ostf勧shes.L、tisa
 cri樋cal飴ct・r恥rrealizingc・mpactengines,t・・.In・rdert・ca靭outthec・nceptualdesign・f血e句ector→ets,血ese
 indexesofthemix血g-tubescanbepredictedeasilyandaccuratelyby(iesigners、
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mechanism of pressure recovery. In the low air mass flow rate condition, the flow pattern became so called FS (Fully 
Supersonic) mode, in which the primary and secondary flows were almost mixed between the inlets of the mixing 
tubes and the choking points. The pressure was recovered by a pseudo-shock wave generated downstream of the 
choking point in this mode. On the other handj the flow pattern was called as the CS (Choked Secondary flow) mode, 
when the mass flow rate was higher than O. 1 5 . In this mode, the primary and secondary flows were clearly separated 
at the choking point. In this mode, the pressure recovery was caused by the mixing between the primary and 
secondary flows downstream of the choking point. Lst in the CS mode was about 7.5 - 9 times as long as the inner 
diameter of the mixing tubes. 
The RBCC operates in the scramjet mode in the hypersonic flight condition. The mixing tube functions as a 
combustor in this mode. Too long constant-area part of the combustor results in the increased frictional drag. 
Moreover, engine unstart is apt to occur in the constant-area combustor due to the thennal choking. Then, a diverging 
mixing tube is desirable for the RBCC engine. However, there have been few studies about the diverging mixing tube. 
It is difficult to predict pressure recovery ratios of the diverging mixing tubes. In previous studies, two kinds 
one-dimensional models have been proposed for evaluation of the pressure recovery performances of the diverging 
mixing tubes. One supposed that instantaneous mixing between the primary and secondary flow occurTed at the inlet 
of the mixing tube and the subsonic mixed flow isentropically diffused in the diverging tube. This model gives the 
same value of the total pressure at the exit of mixing tubes with the one-dimensional model for the constant-area 
model. Therefore, the change ofthe pressure recovery performance due to the diverging angle caunot be estimated by 
this model, when the length of the constant-area part is not sufficient for full-mixing. 
In the other model the rocket exhaust and the breathed air was assumed to be separated by a dividing stream]ine, 
and each of the streams, isentropically and separately, expanded in the diverging tube. The two streams were 
supposed to mix instantaneously and, after mixing, normal shock wave was assumed to be generated in a cross 
section of the diverging mixing tube. In this model, the total pressure loss can be estimated as the increase of the 
strength of the normal shock in the diverging tube, but evaluated total pressure by this model is uncertain due to the 
uncertainty of the normal shock position. A hew method to predict the total pressure loss in the diverging mixing 
tubes is necessary to avoid these difficulties in the previous models. 
The compression performances of the diverging mixing tubes at the starting-limit conditions were investigated 
by the cold flow experiments. The pressure recovery ratios were observed to decrease, when the diverging angle 
increased. In order to investigate the detailed mechanism of the decrease of the pressure recovery ratios, the 
numerical study of the flow fields was conducted. It was found that the flow structure of the primary flow in the 
diverging tubes was almost same as that in the constant-area tube. Therefore, the cause of decrease of the pressure 
recovery ratios was not the increase of the strengths of shock waves. It was also found that energy distributions in the 
diverging mixing tube agreed with those in the constant-area tube within I kl, though the energy transfonnation due 
to the area increase which was generated in uniform flow passing through the same diverging tubes was evaluated 
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 論文審査結果の要旨
 ロケットベース複合サイクル(RBCC)エンジンは,空気吸い込み型エンジンとロケットエンジンを
 組み合わせ,飛行速度に応じて種々のサイクルで作動させることによって,離陸から低い人工衛星軌道
 投入までの広い範囲で高性能な作動を達成しようとするもので,'将来の宇宙輸送システムと考えられて
 いる単段式スペースプレーン用推進系の最も有力な候補である。エジ犀クタジェットは,RBCCエンジ
 ンで最も大きな推力が要求される離陸から遷音速及び低超音速域における作動モードである。この作動
 モードでは,ロケットエンジンをエジェクタとして利用し,大気を吸い込んで高速のロケット排気と混
 合させて圧縮し,そこへ燃料を噴射して二次燃焼させ推力を得る。エジェクタジェットはこれまでに実
 用化された例が無く,推力発生に直接的に結びつく二次燃焼圧力を決定するエジェクタ混合部の圧縮性
 能を解明し,その設計を行うための工学的モデルを開発することは極めて重要である。.本論文は,エジ
 ェクタジェット混合部の圧縮性能を実験,一次元解析並びに数値シミュレーションによって調べ,作動
 特性とそれを支配するパラメータの抽出及び圧縮性能予測のための工学的モデル開発の研究結果をま
 とめたもので,全編6章からなる。
 第1章は序論である。
 第2章では,一定断面混合部の圧力回復比を支配する新しいパラメータとして,二次流である空気に
 対する一次流であるロケットの総圧比と,混合部に対するロケットスロートの断面積比との積として定
 義されるエジェクタドライブパラメータと名付けられた新・しい支配パラメータを導入し,その物理的な
 意味を示している。続いて,.一次元解析及びコールドフロー実験により様々な作動条件において得た圧
 力回復比を同パラメータで整理し,その有用性を示している。これはエジェクタの圧縮機構を理解し,
 性能予測をする上で極めて重要な成果である。
 第3章では,一次流が実際のロケット排気のように高温かつ低分子量である場合に生じる,エジェク
 タ内部流れのチョーク形態の変化について調べ,さらにチョークモードの堆いによる混合部内の圧縮性
 能の変化を明らかにしている。これは実用上有用な知見である。
 第4章では,プ定断面混合部を有するエジェクタの始動限界時における内部流れ場を,数値シミュレ
 ー ションによって調べ,ショックトレーン領域が圧力回復及び混合に重要であることを示している。さ
 らに実験と数値シミュレーショ～の結果から,ショックトレーン傾城の長さをまとめている。これは一
 定断面積混合部長さの見積りを可能にする有用な知見である。
 第5章では,前章までに得られた知見をもと・に,実機に使用される可能性の高い拡大混合部の圧縮性
 能について調べている。まず拡大混合部を装着したエジェクタのコールドフロー実験をおこない,ショ
 ックトレーン領域の長さおよび圧力回復比を調べ,一定断面混合部の結果と比較し,拡大角が大きくな
 ると圧力回復比が大幅に減少することを見出し,その原因を数値計算によって調べている.さらにこの
 結果をもとに,拡大混合部の圧力回復比を予測する新しい一次元モデル提案しその有用性を示している。
 これは工学上重要な成果である。
 第6章は結論である。
 以上要するに本論文は,将来の宇宙輸送システム用推進系を構成するエジェクタジェシト混合部の圧
 縮性能について,広範な実験,一次元解析および数値シミュレーションによって形状や作動条件の影響
 を調べ,真に支配的なパラメータを抽出するとともに,エジェクタの概念設計を可能にする工学モデル
 を提案したものであり航空宇宙工学及び推進工学の発展に寄与するところが少なくない。
 よって,本論文は博士(工学)の学位論文として合格と認める。
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